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解析手法として非構造格子 Computational Fluid Dynamics(CFD)として国内外で広く知
























Fig.1 NEXST-1 Geometry and Pressure Contour at . 98.0=∞M
 
2.2 最適化問題定義 




ということになる。形状をコントロールする設計変数を Fig. 2 に示した。主翼は左右
対称であるので、片側の半スパン形状で考える。15％位置までは胴体で覆われている
ので、それより外側の 6つのスパン断面を選択する。翼面上の黒い線分で示されてい
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 例えば 10 並列で行った場合、進化計算の 1世代分の個体性能評価 Euler計算が 3時



































































ファイル n CPU n 
rocessing  
 0 .0 1 4
0 .0 1 6
0 .0 1 8
0 .0 2 0
0 .0 2 2
0 .0 2 4
0 .0 2 6
0 1 0 2 0 3 0 4 0 5 0 6 0 7 0




A v er a g e M in im u m
M a x im u m In it ia l
 





 Table. 1に最適化による空力性能の向上についてまとめた。初期値である Baseline形
状における空力性能値と比較した。また、その比較は、Euler計算と NS計算の両方で
行った。揚力係数（CL）一定の下で抗力が 37 Counts(0.0037)減少した。  
 
Table. 1 The Aerodynamic Performance of Initial and Optimal Airplanes 
 Wing volume Evaluation A.O.A. CL CDP CDf L/D 
Euler 3.48° 0.26 0.01855 - 14.02 Beseline 1.000 
NS 3.46° 0.26 0.01965 0.01078 8.56 
Euler 4.02° 0.26 0.01481 -37 counts - 17.56 Optimal 1.003 
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関数 ( ) ( )PaPVF ∇⋅∇⋅= rshock  を用いて数値化し[11]可視化する。 
ここで Vは速度ベクトル、∇Pは圧力の勾配、a は音速である。 
1=shockF なる等値面を可視化したものが Fig.7 である。最適化形状においては、設計
により外翼の衝撃波が消失している様子が確認できる。 








Fig. 7 Visualization of Shock Locations Using a Shock Function. 
 
 


















































































Fig.11 Cp Distribution at 40% Semi-span Station by NS Simulation. 
 
まず、オフデザイン特性について Fig. 9に示す。揚力係数 0.26としてマッハ数を変化
させて抗力係数をプロットしたものである。本研究の最適化により遷音速域(マッハ数
0.7～1.2)全般にわたって抗力が低減されたことが確認された。 
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